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конца, так и для трубы, открытой с обоих 
концов. Экспериментально получена дрос-
сельная характеристика ПуВРД. Приведены 
данные по составу продуктов сгорания на 
различных режимах работы. 
На основе расчётов и экспериментов 
выявлено существенное влияние аэродина-
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There is a large fleet of fighter of the 4th generation that haven't reached their airframe lifespan yet. These air-
craft have 4th generation engine installed. The fleet wide engine replacement can increase the aircraft combat effec-
tiveness. 
 
В настоящее время на вооружении на-
ходится большой парк истребителей 4-го по-
коления, как в России, так и за рубежом [1]. 
На таком истребителе установлены базовые 
двигатели 4-го поколения АЛ-31Ф. В про-
должении, на базе этого двигателя было соз-
дано большое количество модификаций,  ко-
торые отличаются повышенными парамет-
рами цикла, тягой и сниженным удельным 
расходом топлива. Кроме того существуют 
варианты модернизации двигателя 4+ на базе 
его газогенератора (ГГ) с применением в нём 
различных вариантов компрессоров низкого 
давления с различными расходом воздуха, 
коэффициентом полезного действия и степе-
нью сжатия. В связи с этим, возникла идея о 
ремоторизации данного парка самолётов пу-
тем замены базового двигателя на модерни-
зированный двигатель, которая в свою оче-
редь позволит улучшить боевую эффектив-
ность летательного аппарата в целом. 
В данной работе проведён расчёт и 
сравнительный анализ дроссельных и высот-
но-скоростных характеристик 5-ти вариантов 
компоновок: 1) базовый двигатель АЛ-31Ф, 
2)  двигатель поколения 4+,  3)  КНД изделия 
96+ГГ двигателя поколения 4+, 4) КНД-
М2+ГГ двигателя поколения 4+, 5) перспек-
тивный КНД+ГГ двигателя поколения 4+. 
Анализ характеристик проводился ме-
тодом математического моделирования ха-
рактеристик рассматриваемых компоновок в 
программном комплексе ThermoGTE [2], с 
учётом внутренних потерь в воздухозабор-
нике по стандартной кривой ЦИАМ, без учё-
та внешних потерь и потерь по жидкой ли-
нии тока. 
Расчёт дроссельных характеристик 
проводился на режиме полёта Н=0,  Мп=0 на 
бесфорсажных режимах. Дросселирование 
начинается с максимального боевого режи-
ма. Проведённый анализ совмещённых дрос-
сельных характеристик с характеристикой 
идеального входного устройства на бесфор-
сажных режимах показал, что качественный 
характер протекания дроссельных характе-
ристик для рассмотренных двигателей оста-
ётся подобным, количественные отличия ос-
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новных параметров рассмотренных двигате-
лей связаны с заданными разными конкрет-
ными характеристиками КНД для каждого 
двигателя. 
Расчёт и сравнительный анализ высот-
но-скоростных характеристик проведён на 
следующих основных режимах работы дви-
гателя: максимальный учебный (МУ); мак-
симальный боевой (МБ); полный форсиро-
ванный учебный (ПФ(У)); полный форсиро-
ванный боевой (ПФ(Б)); особый форсиро-
ванный режим (ОР). 
Программа управления для вариантов 
компоновок 3-5 оптимизирована из условий 
получения максимальной тяги во всём диа-
пазоне высот и скоростей на всех основных 
режимах работы двигателя с учётом ограни-
чений по температуре газа, минимальному 
запасу газодинамической устойчивости 
КНД, физическим и приведённым оборотам 
обоих роторов. 
Для вариантов компоновок 4-5 прове-
дена оптимизация смесителя потоков обоих 
контуров, поскольку КНД-М2 и перспектив-
ный КНД отличаются от КНД двигателя 4+ 
повышенными КПД и степенью сжатия, то 
при неизменных проходных сечениях обоих 
контуров смесителя потоков возникают 
большие потери полного давления при сме-
шении, что приводит к потере тяги. 
Таким образом, в работе проведены 
расчёты высотно-скоростных и дроссельных 
характеристик всех вариантов двигателей, 
анализ и оценка их параметров во всем диа-
пазоне высот и скоростей полёта по сравне-
нию с базовым двигателем. Результаты, по-
лученные в ходе расчёта дроссельных и вы-
сотно-скоростных характеристик, показали 
целесообразность проведения ремоториза-
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The article presents a refining method for a two-stage centrifugal pump. The article describes the process of 
simplifying the calculation model for the optimization. The optimization goal was the increase of the pump efficiency 
with preservation or slight increase in the pressure head. The efficiency was increased by 3%. 
 
Центробежные насосы используются 
повсеместно [1], например в системах водо-
снабжения и водоотведения. Особое место 
занимают шнекоцентробежные насосы как 
устройства для подачи жидких компонентов 
в камеру ракетного двигателя. В этом случае 
насос должен обеспечивать высокую произ-
водительность и высокую надёжность. Из-
вестно, что более 70% аварий с жидкостным 
ракетным двигателем произошло из-за по-
ломки в агрегатах турбонасоса [2].  
В настоящее время используемые тур-
бонасосные агрегаты для жидкостных ракет-
ных двигателей (ЖРД) были разработаны в 
1960-1970 годах. Геометрия насосов перво-
начально проектировалась по теоретическим 
